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摘 要: 为了实现大椭圆轨道 (HEO)卫星高精度自主导航, 提出一种将直接敏感地平天文导航与全球定位系统

(GPS)相结合的组合导航方法. 首先,分析卫星轨道𝐽2运动模型及其所受空间摄动,建立卫星轨道动力学模型;然后,

分析单一使用天文导航和GPS的优缺点,根据HEO卫星对GPS的可见性,提出在远地点只采用天文导航,而在近地

点采用以天文导航为主、适时引入GPS信号进行位速测量辅助修正的方法. 通过计算机仿真和结果分析表明了所提

出的设计方法导航精度比单一天文导航提高 72.4%∼ 85.6%.
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Abstract: In order to realize autonomous and continuous navigation information outputs for high elliptical orbit(HEO)

satellite, new integrated navigation system is proposed based on celestial navigation of directly sensing stellar and global

positioning system(GPS) navigation. Firstly, satellite orbit motion model is established on the satellite orbit dynamics 𝐽2

model and suffered space perturbation. Moreover, performances of single-use celestial navigation or GPS are analyzed.

When the satellite is near the apogee, observation system is established by using only celestial navigation. When the satellite

is near the perigee, the estimate covariance is revised through incoming GPS signal to improve the celestial navigation

estimate. The autonomous navigation system is designed and simulating. The results of computer simulation show that the

navigation accuracy is improved by 72.4%∼85.6% compared with the celestial navigation method.
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0 引引引 言言言

随着深空探测、探月技术和载人航天技术的发

展,对航天器自主导航能力的要求也更加迫切,小型

化、数字化、多功能化和全自动化已成为自主导航系

统的发展趋势[1-3]. 卫星自主导航技术仅依靠星载设

备和技术实时在轨为卫星提供精确导航参数[4],对于

卫星的在轨生存能力以及扩展其在空间应用能力都

具有重要的理论意义和应用价值.

典型的大椭圆轨道 (HEO)卫星通常偏心率较大

(𝑒 > 0.6), 轨道近地点在 300 ∼ 1 000 km, 远地点在

36 000 km以上[5]. 卫星经过近地点过程极短,而在远

地点区域运行速度较慢,对星下地面区域覆盖时间可

超过 12小时. 虽然目前世界各国都以近地圆轨道卫

星为主,但是HEO卫星由于其轨道特点,具有不可替

代的重要作用.

目前, 美国和俄罗斯在HEO卫星应用领域最为
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成熟,主要体现在两个方面[6-7]: 1)导弹预警的天基红

外系统、军事侦察和通信领域等, 包括俄罗斯“眼睛

(Oko)”、“闪电 (Molniya)”和“子午线 (Meridian)”等

系列卫星,美国“折叠椅 (Jumpseat)”、空军“天基红外

系统 (SBIRS)”; 2)对地球物理空间进行科学考察等,

包括美国和欧空局“国际日地探险者 (ISEE)”卫星、

我国双星探测和实践 4号 (SJ-4)卫星, 旨在帮助人类

更好地探索和利用太空.

与目前近地轨道 (LEO)卫星主要采用GPS与地

面测控相结合的传统导航定位方式相比[8],实现HEO

卫星定位和测控更加复杂、困难, HEO与LEO特性比

较如下:

1)运动特性. LEO轨道近似圆形,高度变化不大,

近似匀速; HEO存在“动能⇆势能”的相互转换, 在

近地点运行时间短, 速度和加速度变化剧烈, 到达和

离开远地点过程较长.

2)空间环境. LEO受近地空间环境影响,摄动力

相对稳定; HEO几乎受到从近地空间环境到行星际空

间的所有环境影响,摄动力呈近似周期性变化.

3)测量噪声. LEO在轨测量相对稳定, GPS能连

续测量; HEO导航设备受空间环境影响较大, 特别

是穿越范艾伦辐射带, 在远地点受太阳活动影响大,

GPS不能连续观测.

高轨道卫星自主导航问题一直是导航领域研

究的热点问题之一, 国内外学者对此进行了深入研

究. Li等[9-10]针对GEO和HEO卫星分别提出了同时

利用目前 4种卫星导航系统 (GNSS)的自主导航方法,

GEO定位误差 185.776 m, 速度误差 0.073 m/s; HEO

定位误差 102.457 m,速度误差 0.021 m/s. 李璟璟等[11]

在分析大椭圆轨道GPS覆盖特点和空间环境的基础

上, 提出了一种将天文导航与GPS导航相结合的组

合导航方法,但仅考虑了卫星能观测到 4颗GPS的情

况, 定位误差 804.096 m, 速度误差 1.005 m/s. 李涛护

等[12]提出了一种基于轨道根数约束的迭代批处理算

法,该算法避免了 F.G级数法用短弧段数据定初轨时

系数矩阵秩亏的影响, 仿真结果表明初值位置偏差

在 104数量级,速度偏差在 100数量级. 上述研究成果

在系统精确建模和提高导航精度等方面还需进一步

深入研究.

针对上述研究成果的不足, 为了实现HEO卫星

高精度自主导航, 本文提出一种利用天文和GPS的

HEO卫星自主导航新方法. 首先在卫星轨道动力学

𝐽2模型的基础上, 分析卫星受摄动力和GPS时钟误

差的影响,引入两个相关数学模型; 然后分析卫星对

GPS可见性,建立在近地点和远地点不同模式下的观

测方程;最后,根据HEO卫星运动特性和空间环境对

测量的影响, 提出一种新的基于信息融合的平方根

EKF算法,并对所设计自主导航系统进行计算机仿真

和结果分析.

1 卫卫卫星星星状状状态态态方方方程程程建建建模模模

1.1 卫卫卫星星星轨轨轨道道道动动动力力力学学学模模模型型型

在 J 2000.0地心赤道惯性坐标系中,卫星轨道动

力学 𝐽2模型
[13]为
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(1)

其中: 𝜇为地球引力常数; 𝐽2为地球引力系数; 𝒓sat =

[𝑟𝑥 𝑟𝑦 𝑟𝑧]
T为卫星位置; 𝑟 = ∣𝒓sat∣为卫星至地心距

离; 𝒗sat = [𝑣𝑥 𝑣𝑦 𝑣𝑧]
T为卫星速度;

Δ𝑭 = [Δ𝐹𝑥 Δ𝐹𝑦Δ𝐹𝑧]
T

为卫星所受摄动加速度, 可分为保守力和发散力[1],

保守力包括地球质心引力、日月等其他天体对卫星的

引力等,发散力包括大气阻力、太阳光压等,摄动加速

度可表示为

𝒂perturbation =

𝒂nonspherical + 𝒂airdrag + 𝒂3−body(sun)+

𝒂3−body(moon) + 𝒂SRP, (2)

𝒂nonspherical为 𝐽2以上阶非球形摄动加速度, 𝒂airdrag

为大气阻力摄动加速度, 𝒂3−body(sun)和𝒂3−body(moon)

为太阳和月球摄动加速度, 𝒂SRP为太阳光压摄动加

速度.

1.2 卫卫卫星星星轨轨轨道道道摄摄摄动动动

保守力可以利用“位函数”进行描述, 发散力可

以利用这些力的物理关系表达式. 参考国外典型卫星

轨道参数 (如表 1所示),对典型卫星摄动力进行计算

机仿真比较,典型卫星轨道摄动加速度如表 2所示.

表 1 国外典型卫星轨道参数

轨道参数 HEO-1(Molniya) HEO-2 LEO

周期 / h 12 23.5 1.6

近地点 / km 500 12 756 –

远地点 / km 40 000 57 402 –

半长轴 / km 26 553.4 41 457.0 7 013.4

偏心率 0.741 0 0.538 5 0

倾角/(∘) 63.4 28.5 98.7

近地点角/(∘) 270.0 0.0 215.0

升交点/(∘) 73.1 90.0 156.5

平近点角/(∘) 0.0 0.0 0.0
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表 2 典型轨道卫星摄动加速度

摄动加速度 / (m/s2) HEO-1(Molniya) HEO-2 LEO

𝐽2非球形引力 1.89 × 10−2 ∼ 1.64 × 10−5 4 × 10−4 ∼ 1.28 × 10−6 1.25 × 10−2 ∼ 1 × 10−2

大气阻力 2.36 × 10−5 ∼ 0 0 6 × 10−7

太阳引力 2.71 × 10−6 ∼ 3.67 × 10−7 4.81 × 10−6 ∼ 9.87 × 10−7 5.2 × 10−7 ∼ 2.9 × 10−7

月球引力 5.07 × 10−6 ∼ 7.4 × 10−7 2.18 × 10−5 ∼ 2.4 × 10−6 1.8 × 10−6 ∼ 7 × 10−7

太阳光压 1.95 × 10−7 3.26 × 10−7 1.43 × 10−7

由表 2可以得到如下结论:

1)对于LEO卫星, 各项摄动加速度相对稳定,

𝐽2非球形引力是主要影响因素;

2)对于HEO-1 (Molniya)卫星, 摄动加速度呈近

似周期性变化, 𝐽2非球形引力虽然仍是主要影响因

素,但在远地点会减小 3个数量级,仅比太阳和月球引

力高 1个数量级; 在近地点大气阻力会大幅增加, 同

比LEO大约 1到 2个数量级;

3)对于HEO-2卫星, 摄动加速度同样呈近似周

期性变化, 在近地点 𝐽2非球形引力仍是主要影响因

素,在远地点太阳和月球引力成为主要因素,均比 𝐽2

非球形引力大约 1个量级.

由上述分析可知, HEO卫星所受各项摄动力均

呈近似周期性变化, 常用轨道动力学 𝐽2模型已不能

较好地反映卫星的运动状态,需要有精度和实时性更

好的数学模型描述卫星运动特征,因此在不过多增加

滤波计算量的前提下, 提出补充两个相关的数学模

型:

1)考虑采用一阶 Singer模型模拟 𝐽2项以外的摄

动之和,该模型比 𝐽2模型更精确,比复杂模型计算量

少,适用于HEO轨道动力学建模. 定义 𝐽2项以外摄动

加速度状态变量𝝌pertu = [𝑎𝑥 𝑎𝑦 𝑎𝑧]
T,则其状态方程

可以表示为

𝝌̇pertu = 𝒇pertu(𝝌pertu, 𝑡) +𝒘pertu. (3)

其中

𝒇pertu(𝝌pertu, 𝑡) =

⎡⎢⎣ −𝑎1𝑎𝑥

−𝑎2𝑎𝑦

−𝑎3𝑎𝑧

⎤⎥⎦ , 𝒘pertu =

⎡⎢⎣ 𝑤𝑎𝑥

𝑤𝑎𝑦

𝑤𝑎𝑧

⎤⎥⎦ ,

𝑎1、𝑎2、𝑎3分别为时间相关常数的倒数, 𝑤𝑎𝑥、𝑤𝑎𝑦、

𝑤𝑎𝑧为摄动加速度系统噪声.

2)考虑GPS接收机时钟误差主要包括时钟漂移

𝛿𝑡𝜇和漂移率 𝛿𝑡𝑟𝜇, 设漂移率为一阶Markov过程, 定

义时钟漂移状态变量𝝌clock = [𝛿𝑡𝜇 𝛿𝑡𝑟𝜇]
T,则其状态

方程可以表示为

𝝌̇clock = 𝒇clock(𝝌clock, 𝑡) +𝒘clock. (4)

其中

𝒇clock(𝝌clock, 𝑡) =

⎡⎣ 𝛿𝑡𝑟𝜇

−𝛿𝑡𝑟𝜇
𝑇𝑟𝜇

⎤⎦ , 𝒘clock =

[
𝑤𝜇

𝑤𝑟𝜇

]
,

𝑇𝑟𝜇为时间相关常数的倒数, 𝑤𝜇、𝑤𝑟𝜇为时钟误差系

统噪声.

1.3 系系系统统统状状状态态态方方方程程程模模模型型型

在建立摄动加速度模型 (3)后, 轨道动力学模型

(1)中的Δ𝑭 可以改写为⎧⎨⎩
Δ𝐹𝑥 = 𝑎𝑥 + 𝑤𝑣𝑥 ,

Δ𝐹𝑦 = 𝑎𝑦 + 𝑤𝑣𝑦 ,

Δ𝐹𝑧 = 𝑎𝑧 + 𝑤𝑣𝑦 ,

(5)

其中𝑤𝑣𝑥、𝑤𝑣𝑦、𝑤𝑣𝑧为加速度系统噪声.

定义轨道状态变量𝝌orbit = [𝒓Tsat 𝒗T
sat]

T, 根据

式 (1)和 (5),轨道状态方程可以表示为

𝝌̇orbit = 𝒇orbit(𝝌orbit, 𝑡) +𝒘orbit. (6)

其中

𝒇orbit(𝝌orbit, 𝑡) =

[
𝒓̇sat

𝒗̇sat

]
, 𝒘orbit =

[
𝒘𝑟

𝒘𝑣

]
,

𝒘𝑟和𝒘𝑣为位置和速度系统噪声.

定义系统状态变量𝝌 = [𝝌T
orbit 𝝌T

pertu 𝝌T
clock]

T,

根据式 (3)、(4)和 (6),建立系统状态方程

𝝌̇ = 𝒇(𝝌) +𝒘. (7)

其中

𝒇(𝝌) =

⎡⎢⎣ 𝒇orbit(𝝌orbit, 𝑡)

𝒇pertu(𝝌pertu, 𝑡)

𝒇clock(𝝌clock, 𝑡)

⎤⎥⎦ , 𝒘 =

⎡⎢⎣ 𝒘orbit

𝒘pertu

𝒘clock

⎤⎥⎦ .

2 卫卫卫星星星观观观测测测方方方程程程建建建模模模

2.1 天天天文文文导导导航航航

2.1.1 导导导航航航原原原理理理

卫星天文导航是利用星载敏感器测量天体方位

信息进行卫星位置计算的定位方法[3]. 直接敏感地平

是利用星敏感器和红外地平仪分别观测恒星和地球,

由于敏感器与卫星本体之间的姿态转换矩阵是已知

的,可以得到星光和地心矢量在本体坐标系中的方向

矢量. 根据“地球-卫星-恒星”三者几何位置关系,结

合轨道动力学模型和先进滤波方法,可得到卫星的位

置和速度,如图 1所示.

2.1.2 观观观测测测方方方程程程

星光角距是天文导航中常用的一种观测量,指恒

星方向矢量与地心方向矢量的夹角,其表达式和相应
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图 1 HEO卫星天文导航

的观测方程可以表示为

𝛼 = arccos
(
−𝑺star𝒓sat

∣𝒓sat∣
)
, (8)

𝒛CNS = 𝒉𝛼(𝝌) + 𝑣𝛼. (9)

其中: 𝒉𝛼(𝝌) = 𝛼, 𝑺star为星光方向矢量, 𝑣𝛼为星光角

距观测噪声.

2.2 GPS导导导航航航

2.2.1 GPS可可可见见见性性性

HEO卫星对GPS可见性,即HEO卫星在整个轨

道周期内接收GPS信号的情况, 如图 2所示.由于

HEO卫星轨道特征, 其对GPS观测也存在近似周期

性, 且观测结果直接影响卫星导航的精度和稳定性.

HEO卫星对GPS可见性判据主要考虑以下情况:

1) GPS卫星到HEO卫星信号传播过程中受到地

球阻挡;

2) GPS卫星信号发射半角与HEO卫星信号接收

半角在有可能确保信号接收的范围内;

3) GPS接收机接收到的信号强度C/N值是否大

于接收机门限值.
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图 2 HEO-1对GPS可见性

根据HEO-1 (Molniya)轨道卫星, 分析GPS星座

旁瓣信号及其接收机灵敏度,对以下 3种条件可见性

进行数值仿真:

1)不考虑旁瓣信号+接收机灵敏度𝑆0;

2)考虑旁瓣信号+接收机灵敏度𝑆1;

3)考虑旁瓣信号+接收机灵敏度𝑆2.

由图 2可见: 1)当不考虑GPS旁瓣信号时, 卫星

多于 4颗仅占 17.28 %, 0颗占 42.14 %, 不利于单一利

用GPS导航; 2)当考虑GPS旁瓣信号时, 卫星多于 4

颗大幅提高, 占 55.45 %, 0和 1颗大幅减少, 2颗和 3

颗增加; 3)当考虑GPS旁瓣信号,同时提高灵敏度时,

卫星多于 4颗占 69.80 %, 0∼ 3颗均减少. 由此可见,

以目前的技术条件,单纯依靠改善GPS接收机性能还

不能完全解决卫星在远地点观测GPS可见星数目偏

少的问题.

2.2.2 观观观测测测方方方程程程

GPS定位指通过观测信号传播时间得到卫星与

GPS之间的距离,利用测量得到的距离与位置之间的

关系推算出所要确定位置的坐标[4]. 由于GPS时钟与

接收机时钟之间存在误差,导致通过时间测量距离存

在误差,因此卫星与GPS的伪距可以表示为

𝜌𝑖 = 𝑟𝑖 + 𝑐𝛿𝑡𝜇 + 𝑣𝜌𝑖 . (10)

其中: 𝑟𝑖 =

√
(𝑟𝑥 − 𝑟

(𝑖)
𝑥 ) + (𝑟𝑦 − 𝑟

(𝑖)
𝑦 ) + (𝑟𝑧 − 𝑟

(𝑖)
𝑧 )为

卫星与第 𝑖颗GPS的距离; 𝑟(𝑖)𝑥 , 𝑟(𝑖)𝑦 , 𝑟(𝑖)𝑧 为第 𝑖颗GPS

在地心惯性坐标系中的位置; 𝑐为电波的传播速度;

𝑣𝜌𝑖为伪距测量噪声, 𝑖 = 1, 2, 3, 4. 此外, 利用测量无

线电波的多普勒频移,得到伪距率表达式为

𝜌̇𝑖 =

((𝑟𝑥 − 𝑟(𝑖)𝑥 )(𝑣𝑥 − 𝑣(𝑖)𝑥 ) + (𝑟𝑦 − 𝑟(𝑖)𝑦 )(𝑣𝑦 − 𝑣(𝑖)𝑦 )+

(𝑟𝑧 − 𝑟(𝑖)𝑧 )(𝑣𝑧 − 𝑣(𝑖)𝑧 ))/√
(𝑟𝑥 − 𝑟

(𝑖)
𝑥 ) + (𝑟𝑦 − 𝑟

(𝑖)
𝑦 ) + (𝑟𝑧 − 𝑟

(𝑖)
𝑧 )+

𝑐𝛿𝑡𝑟𝜇 + 𝑣𝜌̇𝑖 . (11)

其中: 𝑣(𝑖)𝑥 , 𝑣(𝑖)𝑦 , 𝑣(𝑖)𝑧 为第 𝑖颗GPS卫星的速度分量; 𝑣𝜌̇𝑖

为伪距率测量噪声.

卫星对第 𝑖颗GPS观测方程可以表示为

𝒛
(𝑖)
GPS = 𝒉(𝑖)

𝜌 (𝝌) + 𝒗𝑖. (12)

其中: 𝒉(𝑖)
𝜌 (𝝌) =

[
𝜌𝑖

𝜌̇𝑖

]
, 𝒗𝑖 =

[
𝑣𝜌𝑖

𝑣𝜌̇𝑖

]
为观测噪声.

3 卫卫卫星星星自自自主主主导导导航航航系系系统统统

针对HEO卫星的高速高动态特性以及测量噪声

变化较大的特点,提出一种基于信息融合的平方根滤

波新算法,具体设计如下.

1)扩展卡尔曼滤波.

由于卫星轨道动力学方程和观测方程均为非线

性模型, 系统以扩展卡尔曼滤波算法为基础, 递推步

骤如下:

𝝌̂(𝑘, 𝑘 − 1) = 𝝌̂(𝑘 − 1) + 𝒇 [𝝌̂(𝑘 − 1), 𝑡𝑘−1]𝑻 , (13)

𝝌̂(𝑘) =

𝝌̂(𝑘, 𝑘 − 1) +𝑲(𝑘){𝒛(𝑘)− 𝒉[𝝌̂(𝑘, 𝑘 − 1), 𝑘]}, (14)

𝑲(𝑘) =

𝑷 (𝑘, 𝑘 − 1)𝑯T(𝑘)[𝑯(𝑘)𝑷 (𝑘, 𝑘 − 1)𝑯T(𝑘)+
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𝑹(𝑘)]−1, (15)

𝑷 (𝑘, 𝑘 − 1) =

𝝓(𝑘, 𝑘 − 1)𝑷 (𝑘 − 1)𝝓T(𝑘, 𝑘 − 1) +𝑸(𝑘 − 1). (16)

2)平方根滤波.

由于需要在不同导航模式之间切换,获取导航观

测量是一个不断变化的过程. 为了克服滤波过程中精

度降低、稳定性差,甚至发散的问题,提出一种新的平

方根滤波算法,具体步骤如下.

Step 1: 初始矩阵分解. 对于初始给定的方差P,

在保证其正定性的前提下,进行Cholesky分解,有

𝑷 (𝑘 − 1) =√
𝑷 (𝑘 − 1)(

√
𝑷 (𝑘 − 1))T𝑺(𝑘 − 1)𝑺T(𝑘 − 1). (17)

Step 2: 计算预测状态协方差. 协方差阵为

𝑷 (𝑘, 𝑘 − 1) =

𝝓(𝑘 − 1)𝑷 (𝑘 − 1)𝝓T(𝑘 − 1) +𝑸(𝑘 − 1), (18)

其中𝑷 (𝑘 − 1)𝑺(𝑘 − 1)𝑺T(𝑘 − 1). 假设对𝑸(𝑘 − 1)进

行分解, 𝑸(𝑘 − 1) =
√

𝑸(𝑘 − 1)(
√

𝑸(𝑘 − 1))T,则有

𝑷 (𝑘, 𝑘 − 1) = 𝑨(𝑘 − 1)𝑨T(𝑘 − 1) =√
𝑸(𝑘 − 1)(

√
𝑸(𝑘 − 1))T+

𝝓(𝑘 − 1)𝑺(𝑘 − 1)𝑺T(𝑘 − 1)𝝓T(𝑘 − 1), (19)

其中𝑨(𝑘−1)[𝝓(𝑘 − 1)𝑺(𝑘 − 1)
√

𝑸(𝑘 − 1)]为 (𝑛𝑥×
2𝑛𝑥)的矩阵. 然后利用QR分解,对𝑨(𝑘 − 1)进行QR

分解, 使𝑨T(𝑘 − 1) = 𝑸(𝑘 − 1)𝑹(𝑘 − 1), 此处𝑸 ∈
(𝑛𝑥×𝑛𝑥)正交矩阵, 𝑹为 (2𝑛𝑥×𝑛𝑥)上三角矩阵, 𝑹的

上三角部分 𝑹̃为Cholesky分解𝑷 = 𝑨𝑨T因子的转

置,即有 𝑹̃
T
𝑹̃ = 𝑨𝑨T,返回 𝑹̃.

Step 3: 状态协方差和滤波器增益更新. 在扩展

卡尔曼滤波算法中最容易影响滤波稳定性的是协方

差更新方程,由于状态协方差阵P(𝑘)中含有相减的计
算,对舍入误差非常敏感, 极易使更新结果失去正定

或对称. Joseph形式协方差更新公式如下:

𝑷 (𝑘) =

[𝑰 −𝑲(𝑘)𝑯(𝑘)]𝑷 (𝑘, 𝑘 − 1)[𝑰 −𝑲(𝑘)𝑯(𝑘)]T+

𝑲(𝑘)𝑹(𝑘)𝑲T(𝑘). (20)

分解𝑷 (𝑘) = 𝑩(𝑘)𝑩T(𝑘),其中

𝑩(𝑘) = [𝑰 −𝑲(𝑘)𝑯(𝑘)]𝑨(𝑘)𝑲(𝑘)
√

𝑹(𝑘). (21)

采用与预测状态协方差阵相同的方法即可得到更新

的协方差平方根矩阵.

3)信息融合.

卫星自主导航系统如图 3所示,主要由 3部分组

成: ①子滤波器 1, 由式 (7)和 (9)组成天文导航系统

(CNS); ②子滤波器 2, 由式 (7)和 (12)组成GPS导航

系统 (GPS);③信息融合,对子滤波器 1和滤波器 2估

CNS/GPS,-
./0+

1223

CNS

GPS

GPS,-223

24 567/

GPS89:

2;
<=

>? >?@

,-
./
AB!" #$ %&'(&), ,
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!" #$ %&'(&), ,
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!" #$ %&'(&) *+, , ( )

、

图 3 HEO卫星自主导航系统

计进行信息融合,得到全局最优估计.

设计导航系统工作原理: 当卫星处于远地点时,

不能连续观测GPS信号,但是受近地空间环境影响较

小, 对于天文导航非常有利, 此时子滤波器 1进行时

间更新和观测更新, 子滤波器 2只进行时间更新; 当

卫星处于近地点时, 能够很好地连续接收GPS信号,

子滤波器 1和子滤波器 2同时进行时间更新和观测更

新,并进行信息融合.

注意到,卫星在抵达近地点过程中具有高速高动

态特性, 且天文导航易受近地空间环境影响,导航精

度和稳定性会大幅下降, 甚至发散.此时适时引入高

精度GPS信号,恰好能弥补这一不足. 因此,本方案可

以看作是以连续天文导航为主,适时引入GPS信号进

行位速测量辅助修正的自主导航新方法.

3.1 全全全局局局最最最优优优估估估计计计

设子滤波器 1和子滤波器 2估计值分别为𝝌1(𝑡)

和𝝌2(𝑡)、估计误差阵分别为𝑷1(𝑡)和𝑷2(𝑡),在信息融

合中,得到全局最优估计

𝝌̂𝑔(𝑘) = 𝑷𝑔(𝑘)[𝑷
−1
1 (𝑘)𝝌1(𝑘) + 𝑷−1

2 (𝑘)𝝌2(𝑘)], (22)

𝑷𝑔(𝑘) = [𝑷−1
1 (𝑘) + 𝑷−1

2 (𝑘)]−1. (23)

3.2 信信信息息息分分分配配配原原原则则则与与与子子子滤滤滤波波波器器器估估估计计计

将全局最优估计结果反馈给子滤波器 1和子滤

波器 2,作为 𝑘时刻两个子滤波器估计值,即

𝝌̂𝑖 = 𝝌̂𝑔(𝑘), (24)

𝑸−1
𝑖 (𝑘) = 𝛽𝑖𝑸

−1
𝑔 (𝑘), (25)

𝑷−1
𝑖 (𝑘) = 𝛽𝑖𝑷

−1
𝑔 (𝑘). (26)

其中: 𝑖 = 1, 2, 𝛽1 + 𝛽2 = 1, 0 ⩽ 𝛽𝑖 ⩽ 1, 𝑸𝑔为系统状

态噪声的方差阵.

信息分配因子选择的基本原则是在满足信息守

恒公式的前提下, 与局部滤波器的滤波精度成正比.

为了使组合导航系统具有更强的自适应能力和容错

能力,使用基于估计误差阵𝑷 的范数的动态分配信息

因子算法. 令

𝛽𝑖(𝑘) =
(∥𝑷𝑖(𝑘 − 1)∥𝐹 )−1

2∑
𝑖=1

(∥𝑷𝑖(𝑘 − 1)∥𝐹 )−1

, (27)
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其中 ∥ ⋅ ∥𝐹 为 Frobenius范数, 即对于任意矩阵𝑨, 有

∥𝑨∥𝐹 =
√∑

diag(𝑨T𝑨).

4 仿仿仿真真真分分分析析析

为了验证所设计导航系统的有效性,在 PC机上

利用Matlab 2012b软件进行数字仿真验证,仿真所使

用卫星真实轨道数据由STK 9[14]软件产生,基本条件
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图 4 位置和速度估计误差

如下: 选择采用Molniya轨道;仿真时长𝑇 = 15 000 s,

滤波周期 𝑡 = 3 s; 地球敏感器测量精度为 0.02∘, 测

量噪声为高斯零均值白噪声; 星敏感器测量精度为

1′′; GPS卫星采用 2013-10-20星历数据, GPS信号经

过传播到达接收机后,接收到的GPS信号包括载波、

C/A码、𝑃 (𝑌 )码和导航电文和噪声. 设信号强度门限

值分别为 35 ∼ 40 dB-Hz、25 dB-Hz (仿真所选取门限

值)、21 dB-Hz, 接收信号为高斯白噪声, 噪声方差𝑹

= 102 m.

仿真结果如图 4和表 3所示.

表 3 不同导航方法估计误差

导航估计误差 天文导航 (CNS) 信息融合 (CNS+GPS)

𝑥方向 2 358.30 90.90

位置/m 𝑦方向 1 850.79 72.79

𝑧方向 1 915.86 78.78

𝑥方向 1.42 0.18

速度/(m/s) 𝑦方向 1.13 0.17

𝑧方向 1.03 0.14

分析图 4和表 3可见:

1)单纯采用天文导航方法. 当卫星运行至近地点

时,速度和加速度迅速增大,随后急剧下降,滤波器不

能较快地适应这种变化,同时天文导航受到近地空间

电磁环境和大气影响,测量噪声较大,导致位置和速

度误差估计精度均出现较大波动,甚至出现发散的情

况; 当卫星运行至远地点时, 虽然速度和加速度变化

趋于平缓,但是由于滤波器精度也受初始值影响,即

在近地点滤波结果将作为远地点滤波初始值,远地点

导航精度会持续降低. 由此可见,卫星轨道运动特性

带来了估计误差的近似周期性波动,这种影响无论是

在近地点还是在远地点,均有严重影响.

2)采用天文/GPS相结合的自主导航方法. 当卫

星运行至近地点时,适时引入GPS信号,不仅能大幅

减少估计误差的波动, 同时能提高滤波器收敛速度;

当卫星运行至远地点时, 与天文导航相反,此时在近

地点取得的较好滤波结果正好作为远地点滤波初

始值,能保证在远地点也取得较好的导航精度.与单

纯采用天文导航方法相比, 该导航方法精度提高约

78.6％.

5 结结结 论论论

本文以实现HEO卫星连续自主导航为目的, 在

分析HEO卫星轨道动力学模型和对GPS可见性的基

础上,提出一种以天文导航为主,适时引入GPS信号

进行位速测量辅助修正的自主导航新方法. 仿真结

果表明, 所提出的方法不仅能抑制天文导航在近地

点出现较大波段, 而且提高了整个轨道周期的导航

精度和稳定性. 因此,利用天文与GPS相结合的自主
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导航方法精度高、可靠性好,是一种非常有发展前景

的HEO卫星自主导航方法.
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